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Анализируется следующая транспортная проблема. Космический аппарат находится
на низкой околоземной круговой орбите с заданными высотой, наклонением орбиты. Необ-
ходимо перевести его на низкую окололунную полярную (с наклонением 90 градусов к
плоскости лунного экватора) орбиту.

Разработан программный комплекс, при помощи которого эта задача решается в пер-
вом приближении. Язык разработки: С. Входные данные: наклонение и высота низкой
околоземной орбиты, с которой осуществляется старт космического аппарата (далее -
КА) для полета к Луне, координаты Луны в геоцентрической экваториальной системе
координат, ее скорость в той же системе в момент выхода КА на окололунную орбиту.
Выходные данные: характеристики точки старта КА с околоземной орбиты, вектор необ-
ходимого импульса скорости для перехода на орбиту перелёта, характеристики гиперболы
подлёта КА к Луне, величина необходимого тормозного импульса скорости для выхода на
орбиту искусственного спутника Луны, оценка времени перелёта. Эти выходные данные
записываются в выходной текстовый файл. Данные программы можно использовать для
дальнейшего анализа с использованием численного решения задачи трёх или более тел
(численного интегрирования уравнений движения аппарата в системе Земля-Луна-Солн-
це-аппарат). Программный комплекс разработан с эффективным использованием ресур-
сов ПК.

Работа программного комплекса осуществляется за счёт простого и понятного алго-
ритма расчёта, основанного на методе грависфер нулевой протяженности (точечного дей-
ствия) [3, 4]. Положение плоскости начальной орбиты КА находится из условия принад-
лежности его орбиты геоцентрического радиус-вектора Луны, что позволяет нам вычис-
лить долготу восходящего узла перелётной орбиты КА. Аргумент широты точки старта
получим из предположения об угловой дальности геоцентрического перелёта к Луне, рав-
ной 180 градусам [3]. Далее находятся координаты точки старта и импульс скорости для
перехода КА с начальной околоземной орбиты на перелётную орбиту [4]. Затем опре-
деляется гиперболический избыток скорости КА, который и позволяет провести анализ
селеноцентрического участка траектории [3,4,5], совершается переход к селеноцентриче-
ской экваториальной системе координат и рассчитываются параметры гиперболической
траектории КА [1,2,5], а также тормозной импульс скорости [1,2,3].
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